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摘 要 针对 高 负荷 扩 压 叶 机 ,实验 测试 了 叶 顶 间 除 尺寸 变化 对 叶 栅 气动 特性 的 影响 规律 . 结果 表明 , 在 马赫 数 和 冲 角 固 
定时 ， 随 着 间 除 尺寸 的 增加 ， 由 于 间 阶 泄漏 流动 与 横向 压力 梯度 的 相互 作用 , 近 庙 壁 附 面 层 低能 流体 的 聚集 和 发 展 受到 影 
响 ， 叶 机 损失 呈现 先 减 小 后 增 大 的 趋势 ,存在 最 佳 间 隐 尺寸 使 得 损失 最 小 . 本 文 研究 的 高 负荷 扩 压 时 栅 中 实验 测 的 最 侍 间 
隙 为 1% 相对 叶 高 . 
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Abstract 
magnitude of tip clearance on the aerodynamic performance for a highly-loaded compressor cascade. 


In this paper, an experimental investigation was conducted to validate the effect of 


The experimental results show that, under the specific Mach number and incidence angle, the loss of 
cascade exhibits the tendency of increasing after an initial decreasing with the increase of tip clearance 
magnitude. The reason for this phenomenon is considered to have relationship with the accumulation 
and expansion of low-energy fluid in boundary layer, affecting by the interaction of tip leakage flow 
and cross pressure gradient. The best magnitude of tip clearance which represents the minimal loss 
was validated as 1% of relative span for a highly-loaded compressor cascade experimentally. 
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0 引 各 


随 着 压气 机 压 比 不 断 提 高 ， 扩 压 叶 栅 不断 向 高 
人 负 价 方向 发 展 ,然而 这 种 趋势 使 得 叶 栅 角 区 流动 具 
有 较 强 的 三 维 性 和 非 定 常 性 ， 从 而 使 得 附 面 层 加 厚 
甚至 分 离 , 这 就 导致 了 效率 的 降低 , 损失 增加 , 更 严 
重 的 话 会 引起 旋转 失速 . 根据 Koch 和 Smith 预测 ， 
多 级 压气 机 后 几 级 中 端 壁 附 面 层 带 来 的 损失 约 占 总 
损失 50%D。 因此 对 角 区 的 的 流动 特性 的 研究 对 研 
究 高 负荷 叶 栅 至 关 重 要 ， 

间隙 泄漏 的 研究 与 控制 一 直 是 业内 学 者 研究 
的 重点 。 叶 顶 泄漏 流 是 一 种 非常 复杂 的 三 维 笑 性 
流动 ， 是 在 与 机 匣 轮 载 及 叶 表 附 面 展 、 主 流 和 其 他 
二 次 流 相 互 作用 下 形成 的 . 对 于 压气 机 而 言 , 大 多 数 
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叶 顶 泄漏 流动 是 导致 气流 堵塞 和 流动 损失 的 主要 原 
因 。 大 基 的 研究 表明 ， 泄 漏 损 失 通常 占 总 损失 的 
20%~40%P-4. 随 着 压气 机 叶片 向 着 高 负荷 发 展 , 叶 
顶 吸 力 面 - 端 壁 角 区 流动 也 趋 于 复杂 , 泄漏 流 在 流 过 
高 负荷 叶 栅 角 区 时 势必 会 使 流 场 发 生 痢 的 变化 。 
对 于 不 同 间隙 斥 寸 对 压气 机 叶 顶 的 影响 ,国内 
外 有 很 多 学 者 进行 了 探究 . Inoue 等 B57" 利用 实验 
研究 并 辅 以 数值 模拟 方法 探究 了 叶 顶 间 际 尺寸 对 压 
气 机 叶 栅 气动 性 能 的 影响 . 研究 表明 , 当 间隙 较 小 时 
无 法 形成 泄漏 涡 . 随 着 间 际 尺寸 的 增加 , 泄漏 涡 先 表 
现 为 周 向 运动 势能 不 断 增强 ， 之 后 是 泄漏 涡 强 度 的 
不 断 增 大 . 马 文生 等 人 名 通过 两 级 的 轴 流 压气 机 叶 
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顶 内 部 流 场 进行 数值 模拟 ， 发 现 压气 机 流量 和 效率 
随 着 顶部 间隙 的 增加 呈现 下 降 趋 势 ; 叶 顶 间 陀 每 增 
加 1%, 压气 机 流量 减少 约 1%, 效率 减 小 约 1.3%. 王 
祥 峰 四 通过 对 某 多 级 亚 音 轴 流 压气 机 中 的 某 两 级 进 
行 了 数值 模拟 发 现 随 着 间 际 的 增 大 , 压气 机 的 流 基 、 
效率 、 压 比 等 性 能 均 表现 为 下 降 趋 势 . 吴 艳 辉 bo -23 
采用 全 三 维 数值 模拟 对 亚 音速 轴 流 压气 机 转子 进行 
了 计算 分 析 , 发 现 间 际 大 小 明显 影响 了 泄漏 流 强 度 ， 
泄漏 涡 发 展 趋势 及 其 禹 来 的 流动 损失 分 布 等 。 三 种 
间隙 流动 下 , 泄漏 训 在 近 失 速 工 况 下 均 发 生 了 破裂 ， 
泄漏 涡 越 容易 出 现 破 碎 。 

本 文 针 对 NACA65-K48 叶 型 , 采用 实验 研究 方 
法 探究 间隙 尺寸 对 高 负荷 压气 机 叶 栅 产生 的 气动 影响 ， 


1 叶 棚 参数 与 研究 方案 
平面 叶山 选用 高 负荷 的 叶 型 NACA65-K48, 图 
1 为 其 叶 型 截面 及 相关 参数 定义 ， 相 关 几 何 及 气动 


参数 如 表 1 所 示 , 设计 来 流 马 赫 数 为 0.7, 气流 折 转 
角 为 42". 本 文 研究 了 带 间 际 高 速 高 负荷 叶 栅 在 冲 角 


图 1 叶 型 参数 示意 图 


Fig. 1 Parameters of cascade 


表 1 叶 型 气动 及 几何 参数 及 实验 条 件 


Table 1 Parameters and schemes of cascade 


experiment 
参数 数值 
弱 长 b/mm 60 
叶 高 h/mm 100 
节 距 t/mm 33 
展 弦 比 1.67 
叶 型 弯 角 0/(°) 42 
几何 进 气 角 a/(?) 42 
几何 出 气 角 6/(°) 0 
设计 来 流 马赫 数 Ma 0.7 


实验 间隙 尺寸 7/% 0, 0.5, 1, 1.5, 2.0 


和 马 再 数 不 变 间 际 尺寸 发 生变 化 时 ， 其 中 间 际 尺寸 
分 为 0.5%、1%、1.5%、2.0% 相对 叶 高 。 


2 间 际 尺寸 对 叶 栅 气动 性 能 的 影响 


2.1 出 口 截面 二 次 流 线 和 损失 分 布 

图 2 给 出 了 间隙 尺寸 为 0%、0.5%、1.0%、1.5%、 
2.0% 相对 叶 高 的 叶 栅 出 口 截面 的 总 压 损 失 分 布 云图 
和 二 次 流 线 图 。 随 着 间隙 尺寸 的 增加 ， 角 区 损失 呈 
现 出 十 分 明显 的 变化 . 在 0.5% 间隙 时 (图 2(b)), 叶 
机 出 口 总 压 损 失 核心 高 损失 区 较 原 型 (图 2(a)) 明显 
减 小 ， 且 向 相 邻 流 道 压 力 面 方向 和 叶片 中 径 方 向 有 
所 偏 移 , 结合 通道 涡 同 样 向 左 偏 移 可 知 , 间隙 产生 的 
泄漏 流 具 有 较 高 的 周 向 和 轴 向 动能 ， 在 与 角 区 进行 
挨 混 后 , 携带 着 部 分 低能 流体 汇 入 通道 涡 , 周 向 方向 
泄漏 流 与 通道 涡 方向 相反 ， 抑 制 了 通道 涡 的 产生 的 
横向 二 次 流 强 度 , 减 小 横向 二 次 流 损 失 . 轴 向 方向 ， 
泄漏 流 与 通道 涡 方向 相同 ,， 具有 较 高 动能 的 泄漏 流 
汇 入 通道 涡 后 增加 通道 涡 轴 向 速度 ， 有 利于 低能 流 
体 向 下 游 发 展 ， 改 善 角 区 流动 ， 此 时 主要 损失 表现 
为 仍 为 角 区 分 离 附 面 层 和 通道 涡 共同 作用 产生 的 和 角 
区 损失 , 而 间隙 泄漏 流 的 出 现 只 是 起 抑制 作用 . 当 间 
际 增加 到 1.0% 后 (图 2(c))， 角 区 损失 区 域 较 0.5% 
时 略 有 减 小 ， 此 时 间隙 泄漏 流 对 角 区 流动 继续 保持 
正 效 应 . 当 间 隙 增加 为 1.5% 时 (图 2(d)), 高 损失 区 
域 迅速 增加 ， 这 是 由 于 较 强 的 泄漏 流 在 流动 过 程 中 
因 强 度 较 强 带 来 更 多 的 低能 流体 汇 入 结 点 ， 增 大 了 
损失 ， 与 此 同时 中 径 处 损失 也 有 所 增加 。 当 间 院 增 
加 到 2.0% 时 (图 2(e)), 高 损失 区 继续 增 大 , 且 泄 漏 
流 线 卷 曲 明显 ， 表 明 泄 漏 涡 即将 形成 ， 并 且 由 其 引 
起 的 损失 已 开始 占据 主导 地 位 . 

从 二 次 流 流 线 可 以 发 现 , 流 道内 的 基本 涡 系 仍 
以 通道 涡 为 主 ， 未 看 到 泄漏 涡 涡 核 形 成 . 说 明 在 设 
计 冲 角 下 ， 对 于 本 文 研究 的 高 负荷 扩 压 时 型 ， 当 叶 
顶 间 院 小 于 2.0% 相对 叶 高 时 不 会 形成 泄漏 涡 . 同时 
可 以 看 出 , 随 着 间隙 尺寸 的 增加 , 汽 漏 流 强度 不 断 增 
加 ， 比 较 图 2(a)~(c) 可 以 发 现 ， 随 着 间隙 尺寸 的 增 
加 , 通道 涡 位 置 不 断 向 左 侧 即 远离 吸力 面 方向 移动 。 
由 于 受到 泄漏 流动 的 挤 压 作用 ， 通 道 涡 在 节 距 方向 
的 尺度 被 压缩 , 二 叶 高 方向 的 尺度 则 有 所 增 大 . 由 靠 
近 端 壁 从 右 至 左 水 平方 向 二 次 流 线 可 以 看 出 ,是 间 
际 汇 漏 流 阻碍 了 通道 涡 在 端 壁 横向 压力 梯度 作用 下 
的 水 平移 动 , 同时 泄漏 流 流 动 方向 与 通道 涡 旋 向 相 
反 ， 在 与 通道 涡 作用 后 ， 削 弱 了 通道 涡 的 尺寸 和 强 
度 . 同时 观察 端 壁 附近 二 次 流 流 线 可 以 发 现 ， 在 间 
际 较 小 时 ， 汇 漏 流动 强度 较 弱 ， 二 次 流 流 线 最 终 汇 
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入 通道 涡 向 下 游 发 展 . 观察 图 2(d)、(e) 两 图 可 以 发 
现 , 随 着 间 际 尺寸 继续 增 大 , 泄漏 流 进一步 增强 , 通 
道 涡 在 强 泄漏 流 动 的 作用 下 最 终 消失 , 图 2(d) 中 汇 
入 结 点 的 流 线 并 不 是 相同 旋 向 ,通道 沉没 有 消失 而 
泄漏 涡 也 未 形成 ， 同 时 结 点 位 置 较 通道 涡 涡 核 位 置 
向 吸力 面 移 动 ， 间 接 谨 明了 泄漏 流动 在 大 间 际 情况 
下 强度 逐渐 增 大 . 图 2(e) 中 , 随 着 间隙 的 继续 增 大 ， 
泄漏 涡 虽然 还 未 形成 ,但 其 流 线 卷 曲 的 趋势 逐渐 明 
显 , 表明 在 间 际 进一步 增加 后 将 有 可 能 形成 完整 的 
泄漏 涡 . 


(a) t=0% (b) t=0.5% 


(c) t=1% 
图 2 不 同 间隙 下 出 口 截面 二 次 流 线 图 和 总 压 损失 分 布 


Fig. 2 Distribution of total pressure loss and streamlines at 


(d) t=1.5% (e) t=2.0% 


outlet under different tip clearance 


图 3 位 叶 栅 出 口 截 面 轴 向 涡 量 与 二 次 流 线 分 布 ， 
可 以 发 现 ， 涡 基 集 中 区 域 与 二 次 流 旋涡 位 置 基本 对 
应 , 核心 位 置 略 有 偏差 . 在 无 间隙 状态 下 (图 3(a))， 
流 道内 主要 存在 两 个 涡 量 集中 区 域 ,， 包括 近 端 壁 位 
置 的 通道 涓 (PV) 和 叶片 尾 缘 对 应 区 域 的 片 状 尾 缘 
脱落 涡 层 (SV), 近 端 壁 附 近 的 流 线 方 向 有 压力 面 侧 
指向 吸力 面 侧 . 在 0.5% 间隙 时 (图 3(p)), 通道 涡 在 
间 际 泄漏 流 的 作用 下 , 不 仅 尺 寸 受到 挤 压 , 涡 核 位 置 
向 压力 面 侧 移 动 且 向 中 径 处 抬升 ,其 旋涡 强度 也 明 
显 降低 . 于 此 同时 , 在 泄漏 流 动 的 射流 效应 作用 下 ， 
近 叶 片 吸力 面 侧 流 体 有 向 叶 根 迁移 的 趋势 ， 并 在 通 
道 涡 的 作用 下 ， 加 强 了 尾 缘 脱 落 涡 层 ， 出 现 较为 明 
显 的 涡 量 集中 区 域 (SV)， 并 向 端 壁 附近 迁移 . 但 从 
整个 截面 涡 量 云图 来 看 , 由 于 间隙 较 小 , 未 形成 明显 
的 泄漏 涡 涡 量 集 中 区 域 . 当 间 院 增 大 至 1.0 时 (图 
3(c))， 通道 涡 收 到 进一步 挤 压 ， 尺 度 进 一 步 压 缩 且 
强度 继续 下 降 ， 近 端 壁 附近 出 现 于 通道 旋 向 相反 的 


涡 量 集中 区 域 (LV),， 可 以 认为 该 区 域 对 应 于 泄漏 涡 
将 要 形成 之 前 涡 量 集 中 。 同时 ， 旋 向 相同 的 尾 缘 涡 
层 (SV) 在 其 作用 下 继续 向 端 壁 迁移 ， 并 在 1.5% 间 
际 时 与 泄漏 涡 对 应 的 集中 涡 量 合并 (图 3(d)), 形成 
很 大 强度 的 泄漏 涡 涡 基 集 中 区 (LV)， 此 时 ,泄漏 流 
动 进一步 加 强 , 在 其 作用 下 , 通道 涡 消失 , 只 留 下 一 
片 涡 量 集中 区 , 但 强度 较 小 . 当 间 际 增 大 至 2.0% 时 
(图 3(e)), 兴 漏 涡 对 应 的 涡 基 集 中 区 明显 增 大 , 且 强 
度 进一步 增加 , 从 附近 明显 折 转 的 二 次 流 线 来 判断 ， 
若 间 际 进一步 增 大 则 通道 涡 即 将 形成 。 此 时 由 于 泄 
漏 流 流 线 开始 折 转 卷曲 ,对 通道 涡 的 挤 压 作用 减弱 ， 
通道 涡 对 应 涡 量 反而 有 所 回升 . 另外 参考 图 8, 激 波 
的 存在 也 是 泄漏 涡 没有 形成 的 原因 之 一 . 
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Legend (a) t=0% (b) t=0.5% 
(©) t=1% (d) t=1.5% (e) t=2.0% 


图 3 不 同 间隙 尺寸 下 出 口 截面 二 次 流 线 图 和 轴 向 高 量 分 布 
Fig. 3 Distribution of vorticity and streamlines at outlet 
under different tip clearance 


综 上 所 述 , 流 道内 高 损失 区 域 随 间 际 尺寸 的 增 
加 先 减 小 后 增加 。 在 近 端 壁 附 近 间 际 泄漏 流动 与 流 
道 模 向 二 次 流动 方向 相反 ， 存 在 相互 作用 ， 两 者 的 
影响 强度 此 消 彼 长 。 间 际 较 小 时 ， 汇 漏 流 动 对 通道 
涡 的 形成 产生 了 明显 的 抑制 作用 , 减 小 了 通道 涡 引 
起 的 损失 ,同时 自身 泄漏 量 较 小 ， 未 形成 明显 的 泄 
漏 掺 混 损 失 , 故 流动 总 损失 下 降 (参考 图 5). 随 着 间 
隙 的 增 大 ， 通 道 涡 被 进一步 挤 压 并 最 终 消失 ,泄漏 
流动 逐渐 增强 并 有 形成 泄漏 涡 的 趋势 ， 虽然 对 于 通 
道 涡 引起 损失 的 抑制 也 进一步 加 强 , 但 是 逐渐 形成 
的 泄漏 掺 混 损 失 也 快速 增加 ， 并 导致 总 损失 开始 回 
升 (图 5). 由 此 可 以 判断 , 本 文 研 究 的 高 负荷 叶 型 理 
论 上 必然 存在 对 应 于 最 小 流动 损失 的 最 优 间 际 . 
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2.2 出 口 截面 总 损失 情况 

图 4 为 不 同 间 隙 下 出 口 截 面 总 压 损失 节 距 平均 
沿 叶 高 分 布 . 由 图 可 知 , 在 0~7.5% 叶 高 范围 内 , 损 
失 随 间隙 的 增 大 先 减 后 增 , 在 0.5% 和 1% 间隙 时 
损失 最 小 ，2.0% 间隙 时 最 大 . 结合 图 2 与 图 3 的 
相关 分 析 ， 可 以 认为 此 处 对 应 于 端 壁 附近 附 面 层 在 
横向 压力 梯度 作用 下 的 通道 涡 损失 和 由 泄漏 导致 的 
泄漏 损失 两 者 相互 作用 的 结果 . 间隙 增 大 时 ， 通 道 
高 在 泄漏 流动 的 作用 下 逐渐 减弱 且 向 中 径 处 抬升 ， 
其 近 端 壁 处 的 损失 逐渐 下 降 ， 同 时 泄漏 流动 对 应 损 
失 则 逐步 增 大 ， 因 此 近 端 壁 处 的 损失 呈现 为 先 降 后 
升 的 趋势 。 同时， 由 于 通道 涡 在 叶 高 方向 上 的 逐 
渐 抬 升 ， 导 致 7.5%~17.5% 叶 高 范围 内 损失 随 间 际 
的 增 大 而 逐渐 增加 。 又 因为 泄漏 流动 的 射流 抽 吸 效 
应 , 叶片 吸力 面 附近 的 附 面 层 向 端 壁 方向 迁移 , 导致 
17.5%%~30% 叶 高 范围 内 的 损失 随 间 际 的 增 大 而 逐渐 
减 小 . 在 30%~40% 叶 高 范围 内 , 由 于 未 受 角 区 流动 
的 影响 , 损失 未 发 生 明显 变化 . 另外 , 当 间 隙 较 大 时 ， 
由 于 受到 间 院 射流 效应 的 影响 ， 叶 型 附 面 层 下 移 的 
过 程 中 导致 叶 栅 另 一 侧 角 区 损失 向 中 径 处 迁移 ， 造 
成 了 1.5% 及 2.0% 间隙 时 中 径 处 的 损失 有 所 增加 . 
从 整体 上 来 看 , 0.5% 与 1% 间 际 下 的 损失 小 于 原型 


无 间隙 方案 , 说 明 小 间隙 在 一 定 程度 上 对 流 场 改善 
起 到 了 正 效应 . 
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图 4 不 同 间隙 下 出 口 截 面 节 距 平均 总 压 损 失 沿 叶 高 分 布 
Fig. 4 Distribution of pitch-averaged total pressure loss along 


spanwise at outlet under different tip clearance 


图 5 给 出 不 同 间隙 尺寸 下 出 口 截 面 总 平均 损失 
系数 值 图 ， 可 以 看 出 总 损失 随 着 间隙 尺寸 的 增加 呈 
现 出 先 减 小 后 增加 的 趋势 . 其 中 +=1% 时 损失 最 小 ， 
较 原 型 降低 了 约 2.80%, 而 最 大 损失 出 现在 7=2.0% 


时 , 较 原型 增加 了 约 2.2%. 
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图 5 不 同 间隙 下 出 口 截面 总 平均 损失 系数 变化 
Fig. 5 Variation of total mass-averaged loss coefficients at 
outlet under different tip clearance 


2.3 出 口气 流 相 对 偏转 角 分 析 

图 6 给 出 了 不 同 间 际 尺寸 下 沿 叶 高 分 布 节 距 平 
均 的 相对 偏转 角 曲 线 ， 定义 每 个 工 况 中 径 处 平均 气 
流 相 对 偏转 角 为 0"( 即 主流 角度 定义 为 0")， 其 他 位 
置 的 气流 角度 与 之 相 减 . 由 图 可 知 ， 原 型 叶 顶 中 ， 
在 0~5% 叶 高 范围 内 ， 由 于 横向 压力 梯度 作用 下 
的 二 次 流动 自 压力 面 流 向 吸力 面 ， 相 对 偏转 角 大 于 
0, 因此 在 这 一 叶 高 范围 内 气流 角 呈 现 出 过 偏转 的 趋 
势 ， 而 5% 叶 高 基本 对 应 于 涡 核 高 度 ， 此 处 相对 偏 
转角 接近 0. 在 超过 5% 叶 高 后 (直至 40% 叶 高 )， 
气流 相对 偏转 角 小 于 0, 由 于 该 叶 高 区 域 对 应 于 通道 
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图 6 不 同 间 孙 尺寸 下 出 口 截面 节 距 平均 偏转 角 沿 叶 高 分 布 
Fig. 6 Distribution of pitch mass-averaged deflection along 


spanwise at outlet under different tip clearance 
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涡 的 上 半 区 ,速度 矢量 在 节 距 方向 的 分 量 方向 自 吸 
力 面 指 向 压力 面 , 同时 主流 区 存在 一 定 的 落后 角 , 导 
致 在 5% 叶 高 以 上 范围 内 气流 呈现 出 明显 的 欠 偏 转 
趋势 . 当 存 在 间隙 时 , 由 于 间 际 泄漏 流动 的 存在 , 端 
壁 附 近 的 过 偏转 趋势 被 抑制 ， 近 端 壁 附 近 的 气流 渐 
转 为 欠 偏 转 状 态 , 且 随 着 间隙 的 增 大 , 欠 偏 转 趋势 愈 
加 明显 , 在 8% 约 叶 高 以 下 , 具有 间隙 的 叶 栅 相对 偏 
转角 均 小 于 原型 ， 相 应 的 趋势 与 图 2 中 的 二 次 流 流 
线 分 布 规律 一 致 . 在 8%~40% 叶 高 范围 内 ， 由 于 通 
道 涡 的 发 展 被 抑制 , 其 上 半 区 域 的 欠 偏 转 趋势 下 降 ， 
故 具 有 间隙 的 叶 栅 在 该 叶 高 区 域内 的 相对 偏转 角 均 
有 所 上 升 , 流动 从 偏 转 趋势 减弱 . 
2.4 端 壁 静 压 和 马赫 速 参数 分 析 

图 7 给 出 不 同 间 隙 尺寸 下 壁面 静 压 系数 云图 . 可 
以 发 现 , 随 着 间隙 的 增 大 , 吸力 面 最 低压 力 区 的 位 置 
向 下 游 移动 , 其 压力 大 小 明显 下 降 . 比较 图 7(a)~(c) 
的 壁面 静 压 云图 ， 发 现在 7=0.5% 与 7=1.0% 时 并 
未 出 现 由 泄漏 涡 导 致 的 端 壁 静 压 斜 梯 ， 同 时 参考 图 
2、3, 也 未 观察 到 泄漏 涡 存在 及 明显 的 涡 量 集中 , 表 
明 此 时 泄漏 涡 尚 未 形成 . 当 间 隙 增加 为 1.5% 和 2.0% 
时 (图 7(d)、(ej)， 可 以 观察 到 流 道 近 吸力 面 附近 出 
现 清晰 的 静 压 斜 权 ， 对 应 于 图 3 中 的 涡 量 分 析 ， 此 
时 泄漏 涡 即将 形成 。 对 比 图 8， 端 壁 高 等 炉 马 赫 数 
的 区 域 位 置 与 低压 区 位 置 的 变化 规律 相对 应 ,并且 
在 1.5% 和 2.0% 时 (图 8(d)、(e)) 出 现 局 部 超 音 区 
域 ， 此 时 流 道内 将 出 现 激 波 ， 激 波 的 存在 对 泄漏 涡 
的 形成 产生 不 利 影响 ， 这 也 是 泄漏 涡 一 直 没 有 产生 
的 原因 之 一 . 同时 激 波 还 导致 了 额外 的 激 波 损失 , 这 
也 是 1.5% 和 2.0% 间隙 小 流 道 损 失 急剧 升 高 的 主要 
原因 . 
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图 7 不 同 间隙 尺寸 下 壁面 静 压 云图 
Fig. 7 Contours of static pressure at endwall under different 
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图 8 不 同 间隙 尺寸 下 壁面 马赫 数 云 图 


Fig. 8 Contours of endwall Ma number under different tip 
clearance 


3 


通过 对 带 间 际 的 高 负荷 叶 栅 在 间 际 尺寸 变化 时 
所 展现 的 气动 特性 变化 , 得 出 结论 如 下 : 

1) 间 际 泄漏 流 减 小 角 区 损失 的 机 理 是 抑制 横向 
二 次 流向 吸力 面 发 展 趋势 ， 削弱 了 横向 二 次 流 对 端 
壁 附 面 层 分 离 的 促进 作用 . 同时 ,泄漏 流向 下 游 输 
运 低能 流体 团 ， 改 善 了 角 区 流 场 的 堵塞 程度 减少 
了 低能 流体 团 堆 积 及 相互 作用 导致 的 角 区 损失 ; 
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2) 在 Ma=0.7、i=0° 时 , 叶 栅 损 失 随 间 陈 尺寸 的 


增加 先 减 小 后 增 大 ,损失 形式 随 着 间 际 尺寸 的 增加 
逐渐 由 角 区 附 面 层 分 离 损失 向 泄漏 损失 转变 ， 损 失 
在 7=1.0% 时 较 原型 损失 有 明显 下 降 , 降幅 为 2.20%. 
当 间 隙 增 大 至 1.5 后 , 间隙 附近 出 现 激 波 , 导致 流 
动 损失 急剧 增加 ,并且 一 定 程度 上 抑制 了 泄漏 涡 的 


3) 损失 随 冲 角 变化 的 特性 说 明 在 Ma=0.7、 i=0° 


的 工 况 下 所 研究 叶 栅 存在 存 最 佳 间隙 ， 本 文通 过 实 
验 测试 获得 的 最 佳 间 隙 约 为 1% 相对 叶 高 。 
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